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ABSTRACT

DubaiSat-2 is the first satellite developed in Korea equipped with a hall-effect

thruster. In this paper, the performance of the DubaiSat-2 hall-effect thruster is

verified by analyzing the orbit information of DubaiSat-2. The preparation and

performance of orbit operations during 8 months after launch (2013.11.21., UTC) is

emphasized and the effects of solar activity on orbit evolution is analyzed. In

particular, the hall-effect thruster's thrust is estimated by analyzing difference between

observed orbit evolution and predicted orbit. As a result, the estimated thrust is

similar to the ground experiment result of 11 mN. The summarized result in this

paper would be important reference to improve the stability and effectiveness of

satellite operation during the early operation and normal mission lifetime in case of

low Earth orbit satellites.

초 록

본 논문에서는 국내에서 개발된 인공위성 중 최초로 홀 추력기(Hall-effect Thruster)를

탑재한 두바이셋-2(DubiaSat-2)호의 궤도를 분석하여 홀 추력기의 성능을 검증하였다. 두

바이셋-2호가 발사된 2013년 11월 21일(UTC) 이후 8개월간의 초기 궤도 운용을 위한 준

비 및 수행 결과들에 대해 중점을 두었으며, 임무 수행 기간 중 태양활동이 궤도 변화에

미치는 영향력을 함께 분석하였다. 특히, 증가한 추력에 따른 실제 궤도 변화와 예측된

궤도를 비교하여 분석한 결과 홀 추력기는 지상 실험 결과와 유사한 11 mN 추력을 발생

하고 있는 것을 확인하였다. 본 논문에서 정리된 내용은 추후 홀 추력기를 탑재한 인공위

성의 초기 및 정상 임무기간 동안 궤도 운용 시 안정성과 효율성을 높이는데 주요 참고

자료가 될 것으로 판단된다.
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†Received : November 10, 2014 Revised : February 27, 2015 Accepted : March 19, 2015

* Corresponding author, E-mail : ehkim@satreci.com



378 김은혁․김연호․박종수․고동욱․정연황․이현우 韓國航空宇宙學會誌

Ⅰ. 서 론

지구 관측 인공위성은 초기 설계 시 관측 해

상도, 인공위성 수명, 임무 수행 주기 등의 요구

조건을 반영하여 목표 궤도를 설계한다. 이때, 대

부분의 지구 관측 인공위성은 태양 동기 궤도로

설계하는데 태양이 지구 표면을 비추는 각도가

언제나 거의 같으므로 지상 관측 시 유리하기 때

문이다. 2013년 11월 21일(UTC)에 발사된 두바이

셋-2(DubaiSat-2, 이하 DS-2) 또한 지구 관측 인

공위성으로써 태양 동기 궤도를 목적 궤도로 설

계되었다.

인공위성은 지상 발사체에 의해 설계된 목표

궤도 상에서 분리되고 발사체 회사는 인공위성이

분리된 시점의 궤도 정보를 제공한다. 발사체 회

사에서 제공된 초기 진입 궤도 오차와 운용 과정

에서 발생하는 고도와 궤도 경사각(Inclination)

감소로 인해 태양 동기 궤도의 요구조건을 만족

하지 못하는 경우가 발생하며 정밀한 임무 수행

을 위해 해당 오차를 바로잡을 필요가 있다. 이

때, 인공위성 자체의 추력기를 이용하여 태양 동

기 궤도를 유지하기 위한 궤도로 천이해야 한다.

인공위성의 추력기는 중대형 위성의 경우 화학식

추력기를 사용하고 있으며 구조가 간단한 단일

추진제 방식과 추력 레벨이 비교적 높은 이원추

진제 방식이 있다[1]. 이들 추력기는 추력

(Thruster)이 높고 구조가 간단한 장점이 있으나

낮은 비추력(Specific Impulse)으로 인해 추진제

가 많이 소모되어 무게, 부피 제약을 받는 단점

이 존재한다. 소형 인공위성의 경우 제한된 부피,

무게 조건으로 인해 화학식 추력기를 적용하기

어렵다. 반면, 전기 추력기의 경우 추력이 약하지

만 높은 비추력으로 인해 화학식 추력기와 비교

할 시 추진제 사용량을 10 ~ 50 kg까지 절약 가

능하여 소형 인공위성에 적용하기 쉽다[1].

전기 추력기의 고효율, 소형화 등 여러 장점으

로 인해 1960년 이후 전기 추력기 연구가 활발히

연구되고 있다. 국외에서는 개발된 전기 추력기

를 다양한 임무에 활용하고 있는데 Zond-1, 2호

인공위성의 경우 Teflon-pulsed 플라즈마 타입의

추력기를 사용하여 자세제어 시스템을 구성하였

고 Iridium-72호의 경우 Hydrazine resistojet 추

력기를 사용하여 궤도 조정을 수행하였다[2]. 반

면, 국내의 경우 전기 추력기가 인공위성에 탑재

되어 사용된 사례는 없다.

본 논문에서는 국내에서 개발된 인공위성 중

최초로 전기 추력기를 탑재한 DS-2의 궤도를 분

석하여 전기 추력기의 성능을 검증하였다. 특히,

전기 추력기에 의한 궤도 조정 결과를 중점적으

로 기술하였고 실제 궤도 변화를 분석 후 추력을

추정하여 전기 추력기의 성능을 확인하였다. 또

한, 임무 수행 기간 중 태양활동이 궤도 변화에

미치는 영향을 함께 분석하였다.

Ⅱ. Hall-effect Thrusters

2.1. 특징

전기 추력기는 화학식 추력기보다 추력이 약

한 단점이 있지만, 비추력이 높아서 화학식 추력

기보다 추진제 소모량을 절약할 수 있는 장점이

있다. Table 1은 추진 방식에 따른 비추력과 추

력을 분석한 표이다. 홀/아이온 방식 추력기는

비추력은 높지만, 추력이 낮은데 그 이유는 추진

제 소모량이 적기 때문이다. 같은 이유로 저온

기체 추력기는 비추력은 낮지만, 추진제 소모량

이 많으므로 추력이 크다.

Figure 1은 일정 속도를 증가시킬 때 추진 방

식에 따른 추진제 소모량을 분석한 결과이다. 궤

도 조정을 위한 ∆가 약 100 m/s라고 가정할

때 추진 방식에 따른 추진제 소모량은 비추력이

약 50 초인 저온기체(Cold Gas) 방식의 경우 약

36 kg이고 비추력이 300 초인 이원추진제(Liquid

Thruster
Specific

Impulse(s)
Thrust(N)

Cold Gas 50 - 70 0.05-

Liquid 150 - 350 5 - 

Electro-thermal 150 - 700 0.05 - 5

Hall/Ion 1500 - 6000 0.005 - 0.5

Table 1. Features of Thruster[1]

Fig. 1. Propellant Mass following the Thrust

System[1]
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Item Specification

Electric Power 200~400 W

Thrust ~11 mN

Specific Impulse 1500 s

Efficiency 30 %

Life Time 500 hour

Table 2. Hall-effect Thruster Performance[1]

Fig. 3. DubaiSat-2 and Hall Effective Thruster

bi-propellant)의 경우 6.7 kg, 500 초인 열전

(Electro-thermal) 방식은 4 kg, 그리고 1500 초인

홀 방식 전기 추력기는 1.4 kg정도로 판단된다.

Fig. 1에서 확인할 수 있듯이 추진제 소모율의

경우 요구되는 ∆ 가 커질수록 전기추력 방식

이 효율적이다[1].

DS-2 위성은 궤도를 조정하기 위해 전기 추력

방식 중 홀 추력기를 탑재하였는데 같은 전기추

력 방식인 이온 추력기 대비 효율과 비추력이 낮

은 단점이 있지만, 추력 시스템이 더욱 작고 시

스템 복잡도가 낮으며 무게가 더욱 적은 장점이

있다. 특히, 플라즈마 밀도가 높아 이온 방식 추

력기 대비 추력이 더 높은 장점이 있다. DS-2 위

성은 300 kg의 소형 인공위성으로 무게와 여유

공간이 제한되기 때문에 추력 시스템은 이온 추

력기 보다 홀 방식 추력기가 선택되었다.

관측 위성의 경우 추력을 증가하는 동안 전력

Fig. 2. Duty Cycle of Various Thrusters[1]

소모량과 진동 등의 영향을 고려하여 영상 촬영

을 수행하지 않는다. 이때, 홀 방식 전기 추력기

는 추력이 작아서 목적 궤도까지 천이하는데 많

은 시간이 소요됨으로 궤도를 천이하는데 걸리는

시간이 전체 인공위성 운용 시간에서 차지하는

비율을 확인할 필요가 있다. 다음 Fig. 2는 추진

방식에 따른 임무 기간 중 추력기 사용 시간을

분석한 결과이다. 전기 추력기의 경우 추력기 사

용 시간은 전체 임무기간을 5년으로 가정할 시

전체 운용기간의 약 1~2 %로 예상되어 임무수행

에 큰 무리가 없을 것으로 판단된다[1].

2.2 개발된 홀 추력기 성능

쎄트렉아이에서 개발된 홀 추력기는 DS-2 위

성에 설치되었는데 관측 센서와 반대방향으로 장

착되었다. Fig. 3에서 DS-2 위성과 홀 추력기의

장착 후 모습을 확인할 수 있다. 홀 추력기는 설

치 이후 추력 방향을 제어 불가능함으로 원하는

방향으로 추력을 증가하기 위해선 인공위성의 자

세를 제어하여 추력 방향을 제어해야 한다.
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이전 연구에서 홀 추력기 시스템의 안정적인

동작을 위한 음극 전원의 설계 및 운용 결과를

정리하였고 그 성능을 검증하였다[1]. 개발된 홀

추력기는 진공 환경에서 시험한 결과 11 mN 추

력을 발생할 수 있으며 자세한 규격은 Table 2와

같다.

Ⅲ. 궤도 조정 추력 분석

3.1 태양 동기 궤도

태양 동기 궤도(Sun Synchronous Orbit)는 태

양과 인공위성 궤도의 승교점(Ascending Node,

Ω) 지점의 각도, 즉, 태양과 궤도 평면 사이 각

도가 일정한 값을 유지하는 궤도를 의미한다. 이

각도를 유지하기 위해서는 승교점의 변화율이 지

구 공전의 변화율과 같아야 한다. 본 연구에서는

승교점 변화율을 분석하기 위해 다른 섭동력에

비해 상대적으로 큰 J2 비대칭 중력장만 고려한

승교점 변화율 수식을 식 (1)에 나타내었다. 식

(1)에서 확인할 수 있듯이 승교점 변화율은 궤도

경사각, 장반경(Sami-major Axis), 이심률

(Eccentricity)의 영향을 받는다[4].







 

 cos

   
   
   

   
   
  

(1)

태양 동기 궤도를 유지하기 위해 승교점 경도

는 1년에 360도 이동해야 한다. 1일 기준으로 승

교점 경도 변화율( )을 분석하면 태양 동기 궤

도를 유지하기 위해 매일 0.987 deg/day(0.0172

rad/day, ×  rad/s)씩 승교점 경도가 이

동해야 한다는 것을 확인할 수 있다. 승교점 경

도 변화율이 0.987 deg/day와 같지 않으면 태양

동기 궤도를 유지하기 위해서 장반경 및 궤도 경

사각을 조정해야 하며 다음 식 (2), 식 (3)을 통

해 조정 값을 계산할 수 있다[4].

 
×

  cos (2)

cos 
 



× 
 (3)

식 (2)는 태양 동기 궤도를 유지하기 위한 장

반경 계산식이고 식 (3)은 태양 동기 궤도를 유

지하기 위한 궤도 경사각 계산식이다.

3.2 궤도 조정 시 추진제 소모량

본 절에서는 태양 동기 궤도를 유지하기 위해

장반경과 궤도 경사각을 조정할 시 필요한 속도

증분 값을 계산함으로써 추진제 소모량을 추정하

는 공식을 설명한다. 초기 궤도의 장반경이 목적

궤도의 장반경과 차이가 있을 시 고도를 조정해

야 한다. 장반경 증가에 필요한 속도 증분을 계

산하는 수식은 식 (4)와 같다[4].

∆   










   
   

    

(4)

또한, 초기 궤도의 궤도 경사각이 운용 궤도의

궤도 경사각과 차이가 있을 시 태양 동기 궤도를

유지하기 위해 궤도 경사각을 조정해야 한다. 궤

도 경사각 조정에 필요한 속도 증분을 계산하는

수식은 식 (5)와 같다[4].

∆  sin 
∆



    ∆    

(5)

장반경과 궤도 경사각의 조정을 위해 필요한 추

진제 소모량은 위 두 수식에서 속도 증분을 계산

한 후 다음 식 (6)을 이용하여 계산할 수 있다[4].

∆   ln 


⇒ exp

∆ 
   sec
     

     

  

(6)

DS-2 위성의 무게는 300 kg 이므로 11 mN

추력은 뉴턴 제2 운동법칙을 이용하여 계산하면

2.894 
m/s의 가속도를 발생시킨다. 1분간 궤

도 방향으로 추력 증가 시 장반경 변화를 식 (4)

로 분석하면, 장반경이 3.2 m 상승할 것으로 판

단되고, 식 (5)를 이용하여 1분간 추력 증가 시

궤도 경사각 변화를 분석하면, 궤도 경사각이

1.33 
deg 변화할 것으로 판단된다. 또한, 이

과정에서 예상되는 연료 소모량을 식 (6)으로 분

석하면 0.00035 g으로 판단된다.
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Item Launch-vehicle Info. JSpOC-TLE Info. GPS Navigation Solution

Epoch Time(UTC) 2013.11.21 07:25:43.330 2013.11.21 10:30:59.36 2013.11.21 08:50:43.001

Semi-major Axis  6978.11 km 6978.283 km 6978.337 km

Eccentricity  0.0001 0.00016 0.00011

Inclination  97.804 deg 97.744 deg 97.854 deg

Ascending Node  37.962 deg 37.776 deg 37.777 deg

Arg. of Perigee  210.337 deg 217.263 deg 205.784 deg

Mean Anomaly  324.387 deg 317.390 deg 328.880 deg

Table 5. Orbit Information at Separation Time

Ⅳ. 실측 궤도 분석

4.1 목적 궤도 및 초기 궤도 정보

DS-2 위성은 러시아 발사체를 이용하여 궤도

상에서 분리되었으며 분리 시점에서의 목적 궤도

는 Table 3과 같다. Table 3 궤도 정보는 고도

600 km, 10시 30분 지역시의 궤도이다. 발사체

분리 후 DS-2 위성의 궤도는 발사체 서비스 회

사인 Yuzhnoye로부터 제공된 위성체 분리벡터

(S/C State Vector at Separation Time) 정보와

미국의 합동우주전략센터(JSpOC, Joint Space

Operations Center, 이하 JSpOC)의 TLE(Two

Line Element)를 통해 획득하였다. 또한, DS-2

위성은 분리 직후 태양을 추적하였고 GPS 수신

기를 동작시켜 궤도 정보를 수신받았다.

위성체 분리벡터, JSpOC TLE, GPS 항행해의

세 정보를 통해 획득한 발사체 분리 시의 DS-2

Item Information

Semi-major Axis  6978.14 km

Eccentricity  0

Inclination  97.792 deg

Ascending Node  37.783 deg

Table 3. Objective Orbit Information of DS-2

Item
Objective

Orbit

Observed

Orbit

Semi-major Axis  6968.81 km 6969.24 km

Eccentricity  0.00053 0.00033

Inclination  97.799 deg 97.86 deg

RAAN  37.273 deg 38.145 deg

Table 4. Mean Orbit Information

위성의 궤도를 비교해 보면 다음 Table 5와 같

다. Table 5의 Epoch Time은 발사체 분리 시의

DS-2 위성 궤도 정보 분석을 위한 위 세 가지

정보의 시각이다. 발사체에서 제공된 궤도 정보

는 Table 5에서 확인할 수 있듯이 가장 정밀한

GPS 항행해 궤도 정보 대비 장반경은 227 m, 이

심률은 , 경사각은 0.05 deg, 승교점 경도는

0.185 deg 차이를 나타내어 매우 높은 정밀도를

나타내고 있는 것을 알 수 있다. 또한, JSpOC의

TLE 궤도 정보는 GPS 항행해 궤도 정보 대비

장반경은 54 m, 이심률은 , 경사각은 0.11

deg, 승교점 경도는 0.001 deg 차이를 나타내고

있는데 발사체 궤도 정보와 JSpOC의 TLE 궤도

정보 모두 충분한 궤도 정밀도를 나타내고 있는

것을 확인할 수 있었다.

DS-2의 목적 궤도는 태양 동기 궤도이고 발사

체 분리 직후 DS-2 위성의 초기 궤도를 Table 5

의 GPS 항행해로 확인해 보면 목적 궤도대비 장

반경은 197 m, 궤도 경사각은 0.062 deg, 이심률

0.0001 차이가 있는 것을 확인할 수 있다. 특히,

분리 직후 궤도 정보 대신 2013년 11월 21일

(UTC) 하루 동안 GPS 항행해를 분석하여 계산

한 평균 궤도요소를 같은 기간 평균 목적 궤도와

함께 비교하면 Table 4와 같다. Table 4를 확인

해 보면 DS-2 위성은 장반경의 경우 목적 궤도

대비 430 m 더 높고 궤도 경사각은 0.061 deg

더 기울어져 있으며 이심률은 0.0002 차이가 있

는 것을 확인할 수 있다. 해당 오차는 목적 궤도

의 오차범위 안에 충분히 들어가며, 그 수준 또

한 매우 작음을 알 수 있었다.

4.2 궤도 조정 전략 분석

앞서 언급한 바와 같이 DS-2 위성 발사 당일

평균궤도는 목적 궤도 대비 장반경의 경우 430

m 더 높고 궤도 경사각은 0.061 deg 더 기울어

져 있었다. 그리고 DS-2 위성은 태양 동기 궤도

를 유지하기 위하여 1년에 약 360도, 즉, 0.987
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Fig. 4. Semi-major Axis Evolution Prediction

Fig. 5. Inclination Evolution Prediction

deg/day의 승교점 경도 변화율( )을 유지해야

하는데 2013년 11월 21일(UTC) 승교점 경도 변

화율을 식 (1)을 이용하여 계산한 결과 0.99

deg/day로 목적 변화율보다 약 0.003 deg/day

더 큰 것을 확인할 수 있었다. 또한, Fig. 4에서

확인할 수 있듯이 추력을 증가하지 않을 때 매일

약 16 m씩 고도가 감소하여 궤도 주기가 점점

빨라지고 10.2년 뒤 고도 감소 때문에 인공위성

은 지구 대기권으로 진입할 것으로 예상되었다.

DS-2 위성의 장반경과 궤도 경사각은 자연적

인 궤도 섭동력에 의해 장기적으로 점차 감소할

것이므로 시간이 지날수록 목적 궤도로 이동할

것으로 판단하였다. Fig. 4, 5는 추력이 증가하기

전 GPS 항행해를 분석하여 2013년 11월 21일 ~

2014년 7월 25일(UTC)까지 장반경과 궤도 경사

각의 변화를 예측한 결과이다. Fig. 4, 5에서 확

인할 수 있듯이 장반경은 발사 이후 평균 16

m/day 감소하여 발사 25일 이후 2013년 12월

15일(UTC)에 목적 궤도의 장반경까지 감소할 것

으로 예상되었고 궤도 경사각은 발사 초기 증가

하다가 2013년 1월 12일(UTC) 이후 감소하여 발

사 137일 이후 2014년 4월 7일(UTC)에 목적 궤

도의 궤도 경사각까지 감소할 것으로 예상하였

다. DS-2 위성의 장반경이 궤도 경사각에 비해

먼저 목적 궤도에 접근함으로 장반경을 2013년

12월 15일(UTC) 이후 목적 궤도의 장반경 수준

으로 유지할 경우 DS-2 위성 궤도를 태양 동기

궤도의 목적 궤도에 수렴시키고 궤도 수명 또한

Fig. 6. Concept of Hall Effective Thruster

Firing[5]

연장할 수 있을 것으로 판단되었다. 이러한 이유

로 DS-2 위성의 홀 추력기는 고도를 증가시키기

위해 사용되었다.

Figure 6은 DS-2 위성의 홀 추력기 구동 방식

을 표현한다. DS-2 위성의 홀 추력기는 임무 수

행에 끼치는 형향을 최소화하기 위해 남극 부근

에서 홀 추력기를 일정 시간동안 동작시키는데,

추력기 방향이 궤도 방향과 같도록 인공위성의

자세를 제어한 후 추력을 증가시킨다. 일반적으

로 호만 전이 궤도(Hohmann Transfer Orbit) 방

식은 한 지역에서 추력을 반복해서 증가시킬 경

우 이심률이 지속해서 증가하는데 홀 추력기의

경우 낮은 추력으로 인해 수 분간의 추력기 구동

을 통해 추력을 획득해야 하고 이 때문에 이심률

벡터(Eccentricity Vector)는 회전하며 장기적으로

이심률은 일정 수준을 유지할 수 있다[4].

4.3 추력기 및 우주 섭동에 따른 궤도분석

DS-2 위성이 발사된 2013년 11월 21일(UTC)

이후 2014년 7월 25일(UTC)까지 수신된 GPS 항

행해를 이용하여 DS-2 위성의 궤도를 분석하였

다. 추력이 가해지기 전 GPS 항행해를 이용하여

궤도 분석을 수행한 후 DS-2 위성의 궤도를

2013년 11월 21일(UTC)부터 2014년 7월 25일

(UTC)까지 예측하였고 동일 기간 수신된 GPS

항행해를 분석하여 Fig. 7, 9, 10, 11, 12 에 함께

표기하였다. 이때, 고도 감소는 대기 입자의 저항

으로 인해 발생하며 대기층은 태양 활동에 크게

영향을 받는다[3]. 특히, DS-2 위성이 발사되고

운용된 2013년, 2014년은 Fig. 8에서 확인할 수

있듯이 태양 활동이 활발한 시기이다. 태양 활동

에 따른 고도 변화를 분석하기 위해 Fig. 7에 장

반경 변화를 태양 흑점 폭발 시기와 함께 표현하

였고 추력 증가 시기 또한 추력 증가 시간에 따
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Fig. 7. Semi-major Axis Evolution Analysis Result of DubaiSat-2

라 구분하여 표현하였다.

DS-2 위성이 추력을 증가한 시간은 2분, 3분,

6분으로 나뉘는데 각 추력 증가 시기에 대해

Table 6에 표현하였다. Table 6에서 확인할 수

있듯이 최초 추력 증가 시기는 2014년 1월 20일

(UTC)이다. 쎄트렉아이에서 개발된 홀 추력기는

일본 우주항공연구개발기구(Japan Aerospace

eXploration Agency, 이하 JAXA)의 음극

(Cathode)을 이용하여 개발된 것으로 DS-2 위성

발사 이후 2014년 1월 20일(UTC)까지 JAXA와

함께 홀 추력기 동작을 확인하였다. Table 6에서

확인할 수 있듯이 2014년 3월 21일(UTC)까지 일

일 2분간 추력을 증가하였는데 발사하기 전에

DS-2 위성의 고도 감소율을 2012년 태양활동 기

준으로 분석하여 6.4 m/day로 예상했기 때문이

다. 하지만 수신된 GPS 항행해를 분석한 결과

일일 고도 감소율은 평균 16 m/day 으로 예상

보다 더 큰 폭으로 감소하는 것을 확인하였고 고

도는 추력 증가에도 불구하고 Fig. 7에서 확인할

수 있듯이 발사 이후 계속 감소하였다. 평균 16

Firing Time

(min/day)
Period(UTC)

2 minute

2014-01-20 10:42:51.039

2014-01-23 07:56:39.039

2014-01-31 09:08:14.039

2014-02-05 05:03:40.039 ~

2014-02-15 03:19:21.031

2014-02-21 02:35:35.031 ~

2014-02-25 03:11:06.031

2014-03-08 03:11:38.039 ~

2014-03-21 06:41:01.039

3 minute
2014-05-05 22:46:10.031 ~

2014-05-13 22:16:45.039

6 minute

2014-05-15 19:21:17.039 ~

2014-07-20 22:19:47.031

2014-07-22 19:22:26.039 ~

2014-07-24 21:17:56.039

Table 6. Thrust Firing History of DS-2
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Fig. 8. Solar Flux

(http://www.swpc.noaa.gov/SolarCycle/)

m/day 고도 감소율을 고려하여 고도를 유지하

기 위해 일일 약 5분간 추력을 증가시켜야 할 것

으로 판단되나 발사 이후 지속해서 감소한 고도

를 상승시키기 위해 일일 6분간 추력을 증가시키

기로 결정되었다.

Figure 7에 DS-2의 장반경 정보를 관측된 장

반경 정보와 예측된 장반경 정보, 같은 기간 동

안 태양 흑점 폭발 및 추력 증가 시기를 함께 표

현하였다. 특히, Fig. 7에 장반경 감쇄율을 태양

흑점 활동 기간, 추력 증가 기간, 일반 운용 기간

의 세 구간에 대해서 평균값으로 표현하였다.

DS-2 위성은 발사 이후 추력을 증가시키기 전까

지 60일 동안 장반경이 870.2 m 감소하여 1일

평균 16 m 감소하였고 1일 2분 추력 증가 시

12.1 m, 1일 3분 추력 증가 시 7.4 m 감소하였

다. 반면, 1일 6분 추력 증가 시 장반경은 평균

3.4 m 상승하였다. 추력 증가 때문에 실제 장반

경 분석 결과는 예측 결과와 차이가 있다. Fig. 7

에서 확인할 수 있듯이 실제 관측된 장반경은 추

력 증가 전까지 예측한 장반경과 유사하게 감소

하는 반면, 추력이 증가한 이후 관측된 장반경은

감소율이 감소 혹은 장반경이 증가하여 예측 결

과 대비 상승하게 된다. 장반경 변화는 추력 증

가에 따른 장반경 변화율 그래프를 통해 명확히

확인 가능한데, 1일 2분 혹은 3분간 추력 증가할

경우 장반경 감소율이 다른 구간에 비해 감소하

였지만 여전히 음의 값으로써 장반경이 감소하고

있고, 1일 6분간 추력 증가 시 장반경 변화율은

양수로 증가하여 장반경이 상승하는 것을 확인할

수 있다. 또한, 장반경은 대기 저항 때문에 감소

하는데 대기 저항에 큰 영향을 끼치는 것이 태양

활동이다. 태양 활동이 활발할수록 대기 밀도가

높아져서 장반경 감소율이 상승한다. Fig. 7에서

확인할 수 있듯이 태양 흑점이 폭발한 경우 고도

Fig. 9. Inclination Evolution

Fig. 10. Eccentricity Evolution

Fig. 11. RAAN Evolution

Fig. 12. Mean Rate of RAAN Change

Fig. 13. Eccentricity vs Argument of Perigee
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감소율이 다른 기간에 비해 더 커진다.

Figure 9는 평균 궤도 경사각 변화를 보여주고

있다. 임무 시작 초기 경사각은 97.86 deg이며,

247일 이후 97.706 deg로 약 0.15 deg 감소하였

다. Fig. 10은 이심률의 변화를 보여주고 있는데

인공위성 발사 이후 247일 이후 0.00033에서

0.0031 사이에서 변화하고 있고 일정 방향으로

증가하거나 감소하는 경향은 없으므로 원 궤도를

잘 유지하고 있음을 알 수 있다. Fig. 11은 평균

승교점 경도의 변화를 나타내고 있고 Fig. 12는

평균 승교점 경도의 변화율을 나타내고 있다. 승

교점 경도는 지속해서 상승하고 있는데 그 변화

율을 확인해 보면 발사 직후 0.99 deg/day에서

247일 이후 0.988 deg/day로 감소하였다. 이것은

식 (1)에서 확인할 수 있듯이 장반경과 궤도 경

사각의 영향을 받기 때문이다. Fig. 9 ~ 12까지

궤도 경사각과 이심률, 승교점 경도에 대해서 관

측 정보를 예측 결과와 함께 표현하였는데 Fig.

7의 장반경 변화와는 다르게 관측 정보가 예측

결과와 매우 유사하다. 이것은 홀 추력기에 의한

추력 증가를 고도 증가 목적으로 사용하려는 초

기 설정이 궤도 변화에 반영된 결과로 판단된다.

Figure 13은 이심률과 근지점 인수의 상관관계

를 나타내고 있다. DS-2 위성은 동결궤도(Frozen

Orbit)에 대한 요구조건이 없으므로 이심률과 근

지점 인수의 관계가 일정 수준에서 반복할 필요

는 없다. Fig. 13에서 확인할 수 있듯이 이심률과

근지점 인수의 관계는 지속해서 변화하는 양상을

보이고 있다.

DS-2 위성은 발사 이후 초기 운용 과정에서 예

상 고도 감소율을 낮게 추정하여 고도 감소를 충

분히 보상하지 못하였다. 이로 인해 2014년 5월

15일(UTC)까지 DS-2 위성의 장반경은 지속해서

감소하였다. 2014년 5월 15일(UTC) 이후 홀 추력

기를 1일 6분 동작하여 장반경이 상승하고 있지만

2014년 7월 25일(UTC) 기준으로 Table 4의 평균

목표 궤도와 비교하면 장반경은 2.07 km 낮고 궤

도 경사각은 0.09 deg 작으며 이심률은 0.00123 더

큰 것을 확인할 수 있다. 이심률의 경우 Fig. 10에

서 확인할 수 있듯이 지속적으로 일정 수준

(0.00014 ~ 0.0028)에서 증감을 반복함으로 별도의

추력을 통한 조정은 필요하지 않을 것으로 판단된

다. 반면, 장반경과 궤도 경사각은 자연적으로 감

소하는 경향이 존재함으로 추력 증가를 통해 조정

이 필요하다. 식 (4)와 식 (5)를 이용하여 궤도 천

이에 필요한 속도 증분을 계산하면 2014년 7월 25

일(UTC) 기준으로 장반경의 경우 1.12 m/s의 속

도 증분이 필요하며 궤도 경사각의 경우 12.195

m/s의 속도 증분이 필요할 것으로 판단된다. 이

때, 식 (6)을 이용하여 계산한 추진제 소모량은 약

3 g으로 전체 추진제(3 kg)의 0.1 %로 판단된다.

4.4 홀 추력기 추력 추정

쎄트렉아이에서 개발된 홀 추력기는 11 mN

추력을 생성하도록 설계되었고 홀 추력기 성능은

진공 환경에서 계측되어 약 11 mN 출력이 가능

한 것을 확인하였다[1]. 본 절에서는 목표 추력이

실제 우주 공간에서 동작 가능한지 확인하기 위

해 궤도 변화를 분석하여 추력을 추정하였다. 현

재 DS-2 위성의 홀 추력기는 고도 조정을 위해

사용하고 있기 때문에 장반경 변화를 식 (4)에

대입하면 속도 증분을 계산할 수 있다. 그 후

Table 6의 추력 증가 시간으로 나누어 가속도를

계산하였고 뉴턴 제2 운동 법칙을 활용하여 추력

을 계산하였다. Table 6의 추력 증가 기간의 장

반경 변화를 분석하여 추력을 계산한 결과 홀 추

력기의 추력은 11.057 mN으로 설계된 목표 추력

과 유사한 수준임을 확인하였다.

Ⅴ. 결 론

본 논문에서는 국내에서 개발된 인공위성 중

최초로 홀 추력기를 탑재한 DS-2의 궤도를 분석

하여 홀 추력기의 성능을 검증하였다. 증가된 추

력에 따른 실제 궤도 변화와 예측된 궤도를 비

교, 분석하여 홀 추력기의 성능을 확인하였으며

저궤도 특성상 태양활동에 직접적인 영향을 받는

것을 고려하여 임무 수행 기간 중 태양활동이 궤

도 변화에 미치는 영향력을 함께 분석하였다. 분

석 기간 DS-2 위성의 홀 추력기는 고도를 증가

시키기 위해 사용되었으며 일일 6분 추력 증가

시 고도가 약 3 m/day 상승하는 것을 확인하였

다. 또한, 태양 흑점 폭발 시 고도가 다른 기간에

비해 매우 감소하는 것을 확인하였다. 고도 변화

를 분석하여 홀 추력기의 추력을 추정한 결과 추

력기는 지상 실험결과와 유사한 11 mN의 추력

을 발생한 것으로 판단되었다.

본 논문에서 정리된 내용은 추후 저궤도 상에

서 운용될 다른 인공위성의 초기 및 정상 임무기

간 동안 궤도운용 시 안정성과 효율성을 높이는

데 주요 참고자료가 될 것으로 생각된다.
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